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Surface	state	measurements	on	a	free-flight	object	by	
Motion-Capturing	PSP/TSP		
	
Abstruct	
	
Recently,	a	number	of	free	flight	tests	are	performed	in	order	to	obtain	
experimental	results	free	from	various	constraints	in	wind	tunnel	tests.	
Based	on	the	background	above,	the	aim	of	this	paper	is	to	prove	the	
usefulness	of	the	PSP/TSP	technique	for	surface	state	measurements	in	a	
free	flight	test	as	an	alternative	measurement	method	with	electric	sensors	
such	as	pressure	transducers	or	thermocouples.	
Because	of	unsteadiness	of	a	free-flight	object,	in	order	to	obtain	
luminescent	images	in	the	free	flight	test,	the	fast	response	of	PSP/TSP,	
Motion-Capturing	PSP/TSP	technique	consisting	of	two-color	PSP/TSP	and	
color	high-speed	camera,	combined	with	anodized-aluminum	PSP/TSP	
(AA-PSP/AA-TSP)	have	been	adopted	in	this	research.	In	order	to	evaluate	
the	measurement	performance	of	PSP/TSP	in	free	flight	tests,	PSP/TSP	coated	
models	have	been	launched	at	about	400	m/s	in	the	atmosphere.	
Luminescent	images	excited	by	a	CW	blue	laser	have	been	obtained	with	
a	short	exposure	time	such	as	5	–	10	μs.	However,	the	measurement	results	
converted	from	the	luminescent	images	were	incorrect	aerodynamically	
because	of	the	following	two	reasons.	The	first	reason	was	the	
non-uniformity	of	luminescent	ratio	distribution	on	the	surface	of	a	model,	
and	the	second	was	the	noise	presented	around	a	model	due	to	the	dark	current	
on	the	image	sensor	of	high-speed	camera.		
To	realize	uniformity	of	luminescent	ratio	on	a	test	model,	dipping	
deposition	was	improved.	In	the	newly	developed	method	the	dipping	solution	
is	stirred	by	rotating	a	test	model	itself	in	order	to	move	luminophores	
fluid	dynamically	to	the	model	surface	more	efficiently,	compared	with	the	
original	method	of	static	dipping.	
Also,	the	segmentation	with	mask	image	obtained	from	a	luminescent	
image	by	using	edge	detection	and	morphology	operations	has	accomplished	
to	eliminate	the	noise	around	a	model.		
The	PSP/TSP	measurements	combined	with	these	two	improved	methods	and	
the	excitation	by	an	excimer	pulsed	laser	have	provided	clearer	luminescent	
images	and	the	both	of	pressure/temperature	distributions	are	
qualitatively	correct	aerodynamically.	Also,	the	image	acquired	with	120	
kHz	time	resolutions,	which	has	not	been	achieved	in	past	researches.	
	 	
モーションキャプチャー法 PSP/TSP を用いた	
実飛翔体の表面状態計測	
	
概要	
	
流体力学実験では風洞を使用することが一般的であるが，風洞実験と実現象
の間には相違のあることが知られていることから，近年では計測模型を実際に
飛翔させる実験を行う例が見られている．計測模型を飛翔させる飛翔実験では，
計測系を模型に組み込むことが困難なため，電気式センサを用いた表面状態計
測は不可能である．そこで，飛翔実験における計測手法の確立が求められてい
る現状にある．	
このような背景に基づき，飛翔実験における模型の表面状態計測法を確立す
るため，本研究では感圧塗料（PSP）及び感温塗料（TSP）による計測法の性能
評価を行うことを目的とした．これまでに実施されてきた PSP/TSP による計測
では，電気式センサと比較して低い時間分解能での計測にとどまっていたこと
から，高い時間分解能での計測における性能評価を行うため，飛翔実験におい
て高速移動する模型表面の状態計測を行った．	
実験には，陽極酸化被膜をバインダーに使用する AA-PSP/AA-TSP を使用し，
強度法の一つであるモーションキャプチャー法を採用した．モーションキャプ
チャー法 PSP/TSP に使用した発光色素は，シグナル色素として PSP にはバソフ
ェンルテニウム，TSP にはローダミン Bであり，リファレンス色素には PSP/TSP
共にフルオレセインを使用した．表面に陽極酸化被膜を形成した模型に対し，
これらの発光色素をディッピング法によって定着させ，中心波長 455	nm の青色
CW レーザーによって励起した．実験には，直径 14.7	mm，長さ 25.5	mm のアル
ミニウム合金製鈍頭軸対称型模型を使用し，この模型を火薬により加速・射出
することによって 400	m/s	程度の速度で飛翔させ，励起光の照射エリアを通過
する際の発光情報を高速カメラで撮影することによって，飛翔中の模型表面の
発光画像を取得した．		
上記の実験設定により，モーションキャプチャー法 PSP/TSP による計測手法
を飛翔実験に適用したところ，露光時間 5〜10	μs というこれまでの PSP/TSP
計測では行われることのなかった，発光情報取得に対する厳しい実験条件下に
おいても，発光画像を記録することが可能であった．しかしながら，発光画像
から求めた圧力分布及び温度分布は，いずれも定性的に流体力学的には妥当と
考えられない分布であったことに加え，模型周辺に現れたノイズの影響により，
模型の表面状態を示す物理量を適切に取り出すことができなかった．これらの
理由として，模型表面における発光色素の空間分布に伴う発光比分布の不均一
性と，高速カメラのイメージセンサー上に生じる暗電流に伴うノイズ成分に起
因することが考えられたことから，モーションキャプチャー法 PSP/TSP を飛翔
実験に適用するためには，これらの問題に対応する必要があることが明らかと
なった．	
模型表面における発光比分布の不均一性に対しては，ディッピング法を見直
すこととした．従来法では静止溶液中に静止状態で模型を浸漬していた点に着
目し，溶液を撹拌することによって溶液の状態を乱し，溶解した発光色素を模
型表面に対して動的に接触させることによる手法を提案した．その結果，大気
中における発光比分布について，空間的に求めた発光比の平均値と標準偏差に
より評価したところ，従来法に対して発光比分布の不均一性を改善することに
成功した．	
高速カメラのイメージセンサー上に生じる暗電流に伴うノイズ成分に対して
は，イメージセンサーの仕様上，ノイズ成分自体を除去することが不可能であ
ることから，取得した発光画像に対して画像処理法であるマスク処理を適用す
ることによって，模型の発光情報が記録された領域を抽出する手法を提案した．
画像処理に使用するマスク画像は発光画像から取得することとし，PSP/TSP 計測
における汎用性を考慮した結果，エッジ検出とモルフォロジー操作によってマ
スク画像を作成することとした．本研究では，エッジ検出法としてソーベル，
ラプラシアン，キャニーの３種類の手法を比較し，エッジ検出とモルフォロジ
ー操作に基づくマスク処理が有効な手法であることを示した．	
これらの改善手法を適用すると共に，発光色素の吸収特性を考慮して中心波
長 243	nm のエキシマレーザーを励起光として飛翔実験を行った．その結果，最
大 120	kHz の高い時間分解能で明瞭な発光画像を取得することに成功し，得ら
れた発光画像から求めた圧力分布及び温度分布は，いずれも定性的に妥当と考
えられる結果であった．したがって，モーションキャプチャー法 PSP/TSP がこ
れまでに行われてこなかった高い時間分解能での計測に対して有効な手法であ
ることが示された．しかしながら，数値流体力学（CFD）に基づく計算結果と比
較したところ，定量的には妥当と考えられる結果ではなかった．この点につい
て，較正試験法に着目した考察を行ったところ，本研究で採用した a	priori 法
により取得した較正データと実験時の発光情報との間に不整合が存在すること
が示唆されたほか，数値計算で考慮されていない境界層の状態が計測結果に影
響した可能性があることも示唆され，これらの点については，今後の課題とさ
れた．	
以上のとおり，飛翔実験における表面状態計測法として PSP/TSP 計測が有効
であることを示した本研究の成果は，今後の流体力学分野の発展に対して大き
く貢献するものである．	
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第１章	 緒言 
１．１	 研究の背景 
１．１．１	 流体力学実験における実験法の現状 
流体力学の実験手法としては，風洞実験が古くから知られ，19 世紀後半に
発明されて以降，輸送機器周りの流れ場解析を中心に使用されている(1)．さら
に，近年では流れ場から発生する空力音の実験的評価(2)や建築物周辺の流れ場
解析(3)など，多方面で風洞が活用されている．しかしながら，風洞実験により
得られる結果は必ずしも物理的に実際の現象を再現しているとはいえない場
合も数多く，その理由は，実験における流れ場と実際の環境における流れ場
との間に生じる相違を打ち消すことが極めて困難であることに尽きるといっ
ても過言ではない． 
航空機や鉄道車両を対象とした風洞実験では，多くの場合，空間的な制約
から，風洞に実物大の試験体を設置することが困難であるため，縮尺模型が
実験に使用されることとなる．この場合，実物と縮尺模型との寸法差の影響
を打ち消すため，流れ場を支配するレイノルズ数等の各種パラメータを調整
することによって相似則を成立させ，得られた結果を評価することが一般的
な手法である．しかしながら，実物と異なる寸法の試験体に対し，その試験
体周りの流れ場のパラメータを調整することは，主流流速や粘性係数を調整
するといったように，実際の条件とは異なる環境で実験を実施する必要が生
じ，結果として，対象とする流れ場のパラメータによっては，物体周りの境
界層の状態，圧縮性の出現の有無とそれに伴う温度環境といった点に大きな
影響が現れる．他方，計測対象物と風洞実験に要する各種機材との干渉によ
っても，得られる実験結果は大きく異なる．例えば，風洞実験では試験体に
作用する流体力を計測するため，天秤が用いられる．天秤による流体力計測
は，試験体に作用する流体力を直接計測することができるため，計測された
結果としての数値については信頼性に優れるが，その反面，試験体と天秤を
接続する支持部材を流れ場に設置することから，支持部材による流れ場の乱
れが生じ，このことが実際の使用環境と異なる流れ場における計測結果を与
え，互いに相違を生じる原因となる．そのため，得られた計測結果が必ずし
も試験体の飛行状態を正確に再現しているとはいえない．このような，天秤
を用いた流体力計測における支持部材の影響を排除するため，近年では支持
部材を有さない磁力支持天秤装置（MSBS：Magnetic Suspension & Balance 
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System）による流体力計測が行われる例もあり，鈴木ら(4)は，クロスボウの
矢に対する風洞実験において MSBS を使用することによって，矢の先端形状
が境界層遷移に与える影響を解析している．しかしながら，MSBS では実験
可能な気流特性並びに試験体の重量及び寸法に制限があることや，流体力の
微小変化に対する性能が従来型の天秤に劣ることから，その適用にはこれら
の環境条件を満足できる実験に限定される． 
Bushnell(5)は、風洞実験の結果を実際の飛行状態に適用する際に行う補正
やスケーリングを必要とする要因として，風洞の壁の影響，レイノルズ数，
試験体の保持の影響，幾何学的忠実性等，表 1-1 に示す 13 の項目を列挙して
おり，剥離を伴わない亜音速域や低レイノルズ数における実験では良好な結
果を得ることができるが，高レイノルズ数や遷音速域，剥離を伴う流れ場を
対象とした実験では，実際の飛行状態に対する風洞実験の正確性は低下する
としている． 
 
以上のとおり，風洞実験は実験方法として確立されてはいるものの，実験
を経て開発された実機の使用環境に対する再現性という面では，必ずしも理
想的な手法であるとはいえず，環境の許す限りにおいては，実物を用いた飛
Tab. 1-1 Scaling concerns/issues−potential/actual differences, wind tunnel 
to flight, requiring “Correction”/”Scailing” (Refferenced from (5)) 
1. Wind tunnels Walls 
2. Aeroelastic distortion differences 
3. “Sufficient” Reynolds number/Reynolds number scaling 
4. Stream disturbance fields 
5. Model mounting influences 
6. Stream gross unsteadiness, of special concern for buffet 
7. Installed propulsion influences, or lack thereof 
8. Geometric fidelity 
9. Stream mean distortion/inhomogeneities 
10. Leakage/spillage/efflux differences 
11. Wall-to-total temperature ratio, humidity 
12. Differences flight-to-ground in instrumentation details 
13. High energy/real gas effects for hypersonics 
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翔実験を行うことが最も正確な計測を行う手法といえる． 
このような背景から，近年では試験体を実際に飛翔させることによって，
実験的に流体力学的評価を試みる例が見られる．Banks ら(6)は，平板上の圧
力分布，局所的な流れ場の状態及び境界層遷移の様子を捉えるため，長さ約
2.0 m，高さ約 1.0 m のアルミニウム製平板試験体を NASA の試験用航空機
F-15B に取り付け，最大マッハ数 2.0 で飛行させることにより，IR カメラに
よる温度計測，プローブによる速度計測及び圧力センサによる圧力計測を行
って飛翔中のデータを取得，解析している．大久保ら(7)は，超音速機における
ソニックブーム低減を目的とし，複葉翼機の胴体先端形状の影響を CFD によ
り評価した上で，その結果を検証するため，複葉翼機模型をバリスティック
レンジによりマッハ数約 1.7 で飛翔させ，シャドウグラフ法により模型周辺の
衝撃波の様子を可視化している．大久保らの研究結果では，実験に使用した 2
種類の複葉機模型において迎え角が異なる結果となり，模型を加速する際に
模型を覆っているサボの分離に課題が残されていると指摘しているが，バリ
スティックレンジにおける射出時の飛翔姿勢安定化目的とし，Sasoh ら(8)はデ
ルタ翼を有する模型に対してバリスティックレンジ試験の際に模型を保持す
るサボの形状を検討し，提案している． 
また，Sueishi ら(9)は，BOS（Background Oriented Schlieren）法にガル
バノミラーで構成されるサッカードミラー装置を組み合わせることにより，
遷音速域で飛翔する飛翔体周辺の流れ場を飛翔距離 3.3 m にわたって可視化
している．Sueishi らの研究で使用されたサッカードミラー装置は，1,000 fps
で撮影する高速カメラ画像の情報に基づいてガルバノミラーに対しフィード
バック制御を行う高速視線制御光学系であり，急激に方向を転換するような
運動物体であっても常に画角の中心に捉え続けることが可能な応答性を有し
ている．Sueishi らは，図 1-1(a)に示すとおり，サッカードミラー装置に記録
用高速カメラと光源を組み合わせ，再帰性反射材の前方を遷音速域で通過す
る飛翔体周りの可視化を実現した．その結果，図 1-1(b)に示すとおり，388.3 
m/s で飛翔する直径 9 mm，長さ 16 mm の飛翔体表面に生じた衝撃波を捉え
ると共にその衝撃波が 500 Hz の振動数で振動する様子を捉えている．実飛翔
体の可視化の際には，固定された画角内を飛翔体が通過する様子を撮影する
手法が一般的であるが，高速視線制御光学系を組み合わせることで長時間撮
影することを実現したことにより，飛翔実験において衝撃波の自励振動現象
 4 
を捉えることに成功したといえる． 
以上のように，近年では，風洞実験によらず，実際に計測対象物を飛翔さ
せることにより，実験的に流体力学的評価を試みる例が増えている現状にあ
る． 
 
１．１．２	 流体力学実験における表面状態計測の現状 
１．１．１で述べたとおり，近年では，実際に計測対象物を飛翔させるこ
とにより実験的に流体力学的特性を評価する試みが増えている．一方で，飛
(a) 
(b) 
Fig. 1-1 Visualization of shock oscillation around a projectile by 
tracking BOS system (Referenced from (9)) 
(a) Schematic description of tracking BOS system; 
(b) Visualization of shock oscillation around a projectile 
